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基于 ABAQUS 二次开发的直升机
桨根快速建模方法及应力分析
刘俊增，曾玖海
中国直升机设计研究所，天津  300300

摘 要：随着新构型直升机技术的发展，对直升机桨叶有限元仿真技术的要求也越来越高。参数化建模仿真方法能够降低

有限元法仿真技术的使用难度，对桨叶快速化、精细化设计具有重要意义。本文基于ABAQUS二次开发方法构建了一种适

用于直升机桨叶根部段的快速建模方法，在有限元建模过程中参数化建立材料属性和接触属性，完成直升机复合材料桨叶

根部段的快速化仿真分析。利用该方法对某直升机桨根进行应力计算，与常规建模方法相比，快速建模方法有效提高了建

模效率，保证了仿真结果的一致性。快速建模方法仿真结果与常规建模方法仿真结果相比应变误差不超过1%，快速建模方

法与试验结果相比应变误差不超过10%，常规建模与试验结果应变误差不超过91%，验证了该方法的可靠性。
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旋翼桨叶是直升机的关键动部件，复合材料占比成为

桨叶先进性的主要指标之一，先进直升机桨叶基本采用复

合材料设计[1]。Z9、贝尔-214、AH-64D 等直升机均在桨叶

上使用了玻璃纤维复合材料或碳纤维复合材料，以增强桨

叶的力学性能[2]。

复合材料的应用降低了桨叶重量（质量），大幅度提升

了桨叶飞行寿命，但也给桨叶强度设计带来了新的困难，主

要表现为其结构复杂，易产生应力集中、分层等问题，尤其

是直升机桨根，它主要由蒙皮、大梁、填块、加强肋、填充物

等部件组成。其应力分析方法主要包括工程梁算法和有限

元法[3]。工程梁算法简洁高效，能快速进行模型重建和应

力分析，但由于工程梁理论具有局限性，其应用范围受到较

大限制。有限元法因其应用范围广，可对模型进行精细的

分析而获得青睐。在直升机桨叶参数化建模方面，国外学

者 Ceil 等[4]使用了参数化方法建立了单闭室和双闭室的剖

面结构模型。S. Moffatt 等[5]在 BERP IV 桨叶基础上使用了

参数化方法建立了满足气弹剪裁要求的桨叶参数化模型。

国内学者杨建灵等[6]为提高桨叶结构设计效率，以 C 形梁为

研究对象提出了基于参数化组件定义的桨叶结构优化设计

方法。赵秋华[7]在杨建灵的研究的基础上进一步讨论了桨

叶接头填块、大梁和后缘条的参数化定义方法。这些方法

推进了桨叶设计技术的发展。在直升机桨叶参数化有限元

仿 真 方 面 的 相 关 研 究 较 少 ，有 许 多 学 者 通 过 ANSYS、

ABAQUS、NASTRAN 等软件对复合材料桨叶进行了分析，

获得了精确的桨叶强度仿真结果，但都采用了常规的有限

元手动建模方法，建模效率低，不利于迭代设计，且分析结

果会因人为因素产生差异[8-11]。

近年来，随着共轴高速直升机、双复合推力高速直升机

等新构型直升机技术的发展，使用的复合材料占比越来越

高，对桨叶有限元仿真技术的要求也越来越高[12-14]。但是

在直升机桨叶实际设计过程中，往往需要多次迭代进行有

限元建模计算，有限元法因繁琐的建模过程而在实际工程

应用上受到较大限制。参数化建模仿真方法能够降低有限

元法仿真技术的使用难度，提高桨叶迭代计算效率，对桨叶

快速化、精细化设计具有重要意义。

为解决常规有限元建模方法耗时长、效率低的问题，本

文建立了一种适用于直升机桨叶根段的快速建模方法，该

方法基于 ABAQUS 平台，利用 PYTHON 开发接口，实现对

桨根模型的快速建模，并对某直升机桨根进行应力分析，验

证了该方法的可靠性。
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1 桨根结构
桨根是桨叶结构受力状态最复杂的部位[3]，桨叶的动

载荷和静载荷通过根段传递到桨毂。复合材料桨根典型几

何模型如图 1 所示，横剖面如图 2 所示，主要包括大梁、蒙

皮、加强肋、泡沫等。

桨根组成部件中，蒙皮由 0/90 预浸碳布和预浸玻璃布铺

设成形，可以起到定型和传力作用，对扭转刚度和摆振刚度

贡献很大。大梁是桨根的主要承力部件，主要使用沿展向的

碳纤维/环氧树脂基与玻璃纤维/环氧树脂基两种复合材料。

蒙皮和大梁均为有限元仿真过程中的重点关注部件。

填块和泡沫使用质轻的短切纤维和硬质泡沫，主要起到

支撑和固定作用。本文中采用的模型各部件材料见表 1。

2 基于二次开发的桨根有限元建模方法
通过编写内核程序自动执行人工操作过程中重复性任

务，可快速实现用户在前处理阶段的仿真建模过程，便于对

建模过程进行修改和参数化分析[15-17]。

由于桨根结构复杂，在有限元建模过程中，建立材料属

性和接触属性两个部分操作耗时最长。本文通过总结桨根

几何模型的特性，构建了一种适用于直升机桨根段的快速

建模方法，可以自动建立材料属性和接触属性，有效简化建

模步骤，同时可以避免复杂操作过程中产生的建模错误。

2.1 自动建立材料属性

桨根组成部件中，蒙皮由多层复合材料铺设而成，在有

限元模型中多用壳单元来表示，建立其材料属性最为繁琐；

而在实际工程设计中，蒙皮多用参数化方法来描述，见表 2，

剖面位置是指沿桨叶展向方向，剖面位置到桨毂中心的距

离，扭转角度是指桨叶全局坐标系到剖面局部坐标系的扭

转角度，扭转中心是指在弦线上距剖面前缘的距离，一般为

0。起点和终点坐标表示铺层起点与终点距前缘的距离， I、

E 分别代表上、下翼面，如图 3 所示。

内核程序首先对蒙皮参数化数据进行读取，通过判断

各层的起点及终点坐标位置分析蒙皮是否存在加强布以及

加强布与其他铺层之间的相互关系。在内核程序中定义的

常见铺层类型如图 4 所示，其中，图 4（a）为不含加强布的常

规铺层类型，图 4（b）为不含加强布在相同位置铺层大于等

于两层的类型，图 4（c）~图 4（f）为加强布在相对其他铺层不

同位置的 4 种类型，图 4（g）为既含有加强布又存在相同位

置铺层大于等于两层的类型。

内核程序确定蒙皮铺层类型之后，读取蒙皮模型的几何

表1 桨根各部件材料

Table 1 The material used in each part of the blade root

部件

蒙皮

玻璃纤维大梁

碳纤维大梁

前加强肋

后加强肋

接头填块

前腔泡沫

中腔泡沫

后腔泡沫

材料

预浸碳布+预浸玻璃布

环氧玻璃粗纱预浸带

碳纤维预浸带

预浸碳布

预浸碳布

短切纤维

硬质泡沫

硬质泡沫

硬质泡沫

图 1　桨根模型示意图

Fig.1　Diagram of blade root model

图 2　关注区域剖面示意图

Fig.2　Section diagram of concerned area

表2 蒙皮铺层参数化数据

Table 2 Parameterized data of skin layup

剖面位置：100mm，扭转角度：0°，扭转中心：0°

层 1

层 2

层 3

层 4

层 5

起点坐标

135mm

130mm

120mm

100mm

80mm

上下表面

I

I

I

I

I

终点坐标

135mm

130mm

120mm

100mm

80mm

上下表面

E

E

E

E

E

厚度

0.6mm

0.4mm

0.4mm

0.4mm

0.4mm

角度

0°

45°

0°

45°

0°

材料

玻璃布

碳布

碳布

碳布

碳布
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特征，获取其所有面上的节点坐标，并将每个面沿桨叶展向坐

标与弦向坐标值最大的节点作为特征点与该面一一对应。

分析所有特征点的坐标，根据桨叶展向坐标筛选出在目

标剖面的特征点，通过桨叶厚度方向坐标区分上下翼面，并

根据桨叶弦向坐标排序并编号，上翼面坐标排序示意图如图

5 所示，其中①~⑤代表层 1 到层 5 起点坐标，⑥代表前缘

坐标。

根据蒙皮铺层类型确定每一层铺层的起始点与终止

点，并赋予特征点对应几何面相应的材料属性，完成蒙皮材

料属性的自动建立，如图 6 所示。

桨根各部件除蒙皮外，均为实体单元。内核程序通过

读取表 1 中各部件与材料的对应关系可直接为其他部件建

立材料属性。

2.2 自动建立接触属性

桨根在正常使用时，各部件连接处只有微小的相对位

移和变形，因此在有限元建模过程中，采用绑定约束连接各

部件接触面对模型进行简化。绑定约束要求每个表面只能

做一次从面，但手动选择绑定约束的主从表面操作较为烦

琐，且容易发生过约束错误。

为避免以上问题[18-19]，内核程序首先通过用户界面读

取用户输入的部件，为方便理解，各部件一般按照从外侧指

向内侧的顺序，如先由剖面上翼面和下翼面指向内侧，再从

前缘和后缘指向内侧。

由于桨根局部结构微小特征较多，为搜索到所有面，内

核程序首先为蒙皮划分尺寸较小的网格，并获取蒙皮上所

有节点[20]。如图 7 所示，根据节点坐标利用 ABAQUS 内置

的 getClosest 函数搜索剩余部件与蒙皮的接触面，根据模型

精细程度设置好容差，将搜索结果作为主面，蒙皮所有表面

作为从面，建立绑定约束。

图 3　蒙皮铺层示意图

Fig.3　Schematic diagram of skin laying
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图 6　材料属性分析程序流程

Fig.6　Flow chart of material attribute analysis program

图 5　各铺层在蒙皮表面上的起点与终点编号

Fig.5　Number of start and end points of each layer

on the skin surface                            

图 4　程序定义的铺层类型

Fig.4　The layup type defined by the program
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本文中内核程序根据用户输入顺序依次将蒙皮、大

梁、肋、泡沫等部件表面作为从面，搜索结果作为主面，建

立 TIE 约束，完成桨根接触属性的建立，其流程如图 8

所示。

3 桨根强度分析
使用常规建模方法和本文的快速建模方法完成某型号

桨叶根段的建模。将桨根连接处一侧固定，在另一侧建立

参考点与桨根关注区域右侧剖面耦合，并在参考点分别施

加挥舞力和摆振力，如图 9 所示。

图 10 和图 11 分别为采用快速建模方法和常规建模方

法时挥舞应变和摆振应变仿真结果与试验结果的对比图，

对比分析可知，快速建模方法仿真结果与常规建模方法仿

真结果的挥舞和摆振应变误差不超过 1%，快速建模方法仿

真仿真结果与试验结果应变误差在-10%~8.3% 之间。常规

建模方法仿真结果与试验结果应变误差在-9.1%~9% 之间，

证明了快速建模方法的可靠性。

图 9　桨叶根段加载示意图

Fig.9　Loading diagram of blade root section
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图 11　摆振应变仿真与试验结果对比

Fig.11　Comparison between simulated and test results of

shimmy strain                                         

图 7　getClosest 函数搜索原理示意图

Fig.7　Schematic diagram of getClosest function search principle
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图 8　建立接触属性流程

Fig.8　Flow chart for establishing contact attributes
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图 10　挥舞应变仿真与试验结果对比

Fig.10　Comparison of simulation and test results of

flapping strain                               
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4 结论
针对直升机桨叶根段仿真建模繁琐、耗时长、不利于迭代

等问题，本文基于 ABAQUS 二次开发构建了桨根快速建模方

法，可以自动建立桨根有限元模型的材料属性和接触属性，并

通过对比某型号直升机桨根的快速建模方法仿真结果、常规

方法仿真结果和试验结果，验证了该方法的可靠性。

在桨根有限元建模过程中，常规的建模方法在定义材料

属性和接触属性时虽然因模型复杂程度用时不同，但多数耗

时超过 1h，而快速建模方法耗时一般不超过 5min。快速建模

方法有效解决了在桨根迭代设计过程中有限元建模的效率

问题，并通过固定的程序逻辑避免了复杂操作过程中产生的

建模误差，保证了仿真结果的一致性。
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Rapid Modeling Method and Stress Analysis on Helicopter Propeller Root 
Based on ABAQUS Secondary Development

Liu　Junzeng， Zeng　Jiuhai

China Helicopter Research and Developent Institute，Tianjin 300300，China

Abstract: In order to improve the modeling efficiency of helicopter composite propeller root and ensure the 

consistency of simulation results, based on ABAQUS secondary development method, a rapid modeling method for 

helicopter propeller root segment is constructed in this paper, which can quickly establish material properties and 

contact properties in the process of finite element modeling. This method is used to calculate the stress of a helicopter 

propeller root. Compared with the conventional modeling method, the rapid modeling method can improve the 

modeling efficiency effectively. The strain error of the simulation results of the rapid modeling method is less than 1% 

compared with the simulation results of the conventional modeling method, and less than 10% compared with the 

experiment results, which verifies the reliability of the method.

Key Words: helicopter; composite blade; secondary development; rapid modeling method; modeling efficiency
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